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倒置梯形涡流发生器与非对称超声速来流

相互作用的短隔离段流动数值研究
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摘　要：为了有效地缩短超燃冲压发动机隔离段长度，在前期研究的等宽度平直斜楔基础上，用数值模拟的

方法，研究了一种侧壁面后掠的倒置梯形涡流发生器，涡流发生器放置在隔离段进口厚附面层一侧。研究结

果表明：加装倒置梯形涡流发生器后可在进出口压比相同的情况下，将隔离段长度减小４０％左右，比等宽度

平直斜楔多缩短５％；激波串长度随后掠角呈非线性变化，在一适当的后掠角下，激波串长度最小，它的总压

恢复系数与等宽度平直斜楔处于同等水平。
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　　隔离段是超燃冲压发动机的一个重要组成部

分，其主要作用为隔离进气道与燃烧室的相互作

用，防止因下游燃烧室压力的突升而造成进气道的

不起动［１］。隔离段内流动牵涉到一系列的内流气

动力学问题，激波串不仅伴随着压力的上升，还存

在激波振荡等复杂的非定常流动现象。虽然隔离

段的研究是在超燃冲压发动机概念出现之后才开

始的，但是作为隔离段内部流场基础研究的管内超

声速流的激波／附面层相互作用早在１９４９年就开

始了［２３］。很多研究者对等直管内激波串的结构形

态、压升规律、长度的预测以及激波串的自激振荡

特性进行了研究［４１４］，得到了一系列有价值的结果。

自从Ｆ．Ｓ．Ｂｉｌｌｉｇ等提出隔离段概念以来
［１５］，

人们发现如果有一个足够长的隔离段，燃烧室压

力就可以升到相当于一道喉道正激波压升的

９０％，而激波串却留在隔离段内，不会造成进气道

不起动。可是不能仅仅因为这些就把隔离段设计

的特别长，因为这会增加发动机的轴向长度和重

量，而且还会造成相当大的摩擦损失［１］。除此之

外，还要增加需要冷却的结构面积。所以，隔离段

长度是一个相当关键的参数，在保证发动机稳定

工作的条件下应尽可能短。

近年来，这个问题日益受到国内外研究人员

的重视。国内王成鹏等［１６］首先将Ｅ．Ｐ．Ｎｅｕｍａｎｎ

等［３］在１９５１提出的十字中心隔板应用到隔离段

上，并考虑了来流非对称的影响，提出了弯曲隔

板，研究结果显示隔离段的长度能缩短三分之一

左右。金亮等［１７］证实隔离段内添加十字隔板后

能有效地缩短其长度。国外的Ｃ．Ｊ．Ｔａｍ等
［１８］开

创性地提出了在隔离段内加斜楔来提高隔离段耐

反压能力。在此基础上，本文针对高超声速进气
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道出口的非对称来流条件，重点研究非对称来流

下如何采用斜楔来有效地缩短隔离段长度。首先

研究了等宽度平直斜楔，对此进行了数值模拟以

及风洞试验，结果显示加平直斜楔确实是缩短隔

离段长度的有效措施［１９２０］。然后研究了一种侧壁

后掠的倒置梯形涡流发生器，并对其流场进行了

三维数值模拟，给出了加装倒置梯形涡流发生器

后隔离段长度的缩减程度，并与等宽度平直斜楔

进行了比较。

１　数值计算方法

计算采用Ｆｌｕｅｎｔ软件，作者曾用Ｃａｒｒｏｌｌ实

验［７］进行了算例验证，证明该软件对隔离段内流

场的模拟具有一定的精度，能满足工程计算要

求［１９］。

由于流场左右对称，计算域取整个流场的一

半。图１（ａ）给出了计算域的选取情况，包括：附

面层发展段、附面层排移槽、带倒置梯形涡流发生

器的隔离段，其中倒置梯形涡流发生器放置在隔

离段下壁面厚附面层一侧进口处，其形状如图１

（ｂ）所示，与等宽度平直斜楔不同的是倒置梯形

涡流发生器的侧壁面后掠扩张。为了模拟非对称

入口来流，在隔离段上侧设计了附面层排移槽。

图１（ａ）中从左至右，超声速气流流过一定长度的

附面层发展段，在隔离段进口形成一定厚度上下

对称的附面层，上壁面的附面层可以通过附面层

排移槽部分或全部排除，在隔离段入口形成下壁

面附面层厚、上壁面附面层薄的气动布局。这种

布局可以较好地模拟进气道出口的实际流场。本

文数值模拟为完全非对称状态，即隔离段上壁面

　　

图１　计算区域

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎ

入口附面层经附面层排移槽完全排除。

数值模拟的几何条件：隔离段进口高度犎ｉｎ＝

２０ｍｍ，出口高度犎ｏｕｔ＝２２ｍｍ，长度犔＝３００ｍｍ，

宽度犠＝４５ｍｍ。倒置梯形涡流发生器长度犛＝

３５～７５ｍｍ，高度犅＝２．７ｍｍ，前缘宽度犙＝

４５ｍｍ，后掠角β＝０°～２２°。

流动条件：隔离段入口中心流马赫数 犕犪＝

１．９８，总温犜０＝３０２Ｋ，总压狆０＝３６０２２３．９Ｐａ，

背压狆ｏｕｔ＝１６７５８０Ｐａ。

网格在壁面附近加密，离壁面最近的网格单元

处旋涡的典型雷诺数狔
＋在３０～６０之间。湍流模

型采用标准犽ε模型，壁面函数为标准壁面函数。

计算收敛判据为各项残差下降到１０－２且不再变化。

２　结果分析

２１　倒置梯形涡流发生器的机理

图２为等宽度平直斜楔与倒置梯形涡流发生

　　

图２　等宽度平直斜楔与倒置梯形涡流发生器的

速度矢量图

Ｆｉｇ．２　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｏｆｆｕｌｌｒａｍｐａｎｄｉｎｖｅｒｓｅ

ｔｒａｐｅｚｉａｖｏｒｔｅｘｇｅｎｅｒａｔｏｒ

８８４
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器在后台阶下游１ｍｍ处横截面的速度矢量图

（图中只显示横截面的一半，且为了方便比较流向

涡与后台阶的位置，图中也显示了后台阶的形

状）。从图中可以看出，由于倒置梯形涡流发生器

上壁面与侧壁面的压力差，气流会在其边缘处形

成较强的流向涡。流向涡在向下游传播时对气流

有卷吸作用，可将高能量的主流带入低能量的附

面层内或带入分离的区域，进行动量交换，改善附

面层流动以及抑制气流分离，因此增强了低能流

的抗反压能力，而平直斜楔没有卷吸作用。

图３为不同后掠角时激波串的压升占隔离段

总压升的百分比。由图可知，倒置梯形涡流发生

器产生的斜激波确实承担了一部分压升，但与平

直斜楔相比这部分相对小些。图４为相同反压下

缩短４０％的隔离段分离区图（β＝１０°）。从图中可

观测出，侧壁面与下壁面的角区内有较小的分离

区，而对称面上却有较大分离，这是由于气流通过

面积扩张的侧壁面时膨胀，把角流区内的分离吹

向对称面。与平直斜楔一样，后台阶对分离流的

前传也有一定的阻滞作用，分离流并没有进入斜

面上。

最后需要说明的是，虽然加装倒置梯形涡流

发生器后隔离段前部分为内收缩通道，气流在激

　　

图３　激波串压升占总压升的比例

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｏｆｓｈｏｃｋｔｒａｉｎｐｒｅｓｓｕｒｅｒｉｓｅ

图４　隔离段内分离区图

Ｆｉｇ．４　Ｓｅｐａｒａｔｅｄｆｌｏｗｉｎｉｓｏｌａｔｏｒ

波串前已部分压缩或膨胀，但由于倒置梯形涡流

发生器完全埋在附面层内，其造成的流动损失不

大。图５为后掠角度变化时隔离段的总压恢复系

数与未加装倒置梯形涡流发生器时的对比图。图

中后掠角从等宽度平直斜楔的０°到全后掠的２２°

之间变化。与未加装倒置梯形涡流发生器相比

较，有的总压恢复系数只是略为下降了一些，有的

反而增加了一些，差别均不超过０．０１，因此可以

认为隔离段加倒置梯形涡流发生器后的总压损失

与未加此涡流发生器处在同等水平。

图５　隔离段总压恢复系数图

Ｆｉｇ．５　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ

ｉｓｏｌａｔｏｒ

综上所述可知，倒置梯形涡流发生器改善隔

离段性能的机理为：在隔离段入口处加一小段倒

置梯形涡流发生器后，超声速气流流过其斜面时

受到压缩产生一道斜激波，波后压力升高，而流

经后掠的侧壁面时膨胀、加速，压力降低，与上

表面的压差更大，因此在倒置梯形涡流发生器的

尖锐边缘处上表面的气流发生膨胀，在侧壁产生

流向旋涡，该漩涡的强度与倒置梯形涡流发生器

侧壁的后掠角有关。流向旋涡在向下游传播过程

中会卷吸高能流与低能流，增强两者的混合，增

大了低能流的动能，从而提高了抗反压能力；其

次加装倒置梯形涡流发生器后隔离段的压升由其

斜面产生的斜激波承担了一部分，激波串承担的

压升不再是整个隔离段内的压升，所以激波串长

度自然短了，但与平直斜楔相比，这部分压升相对

小些。最后，后台阶对壁面分离流的前传有一定

的阻滞作用。当激波串前缘被推到后台阶时，若

反压的增加不能引起后台阶斜面处气流分离，激

波就很难越过台阶，因此激波串被“钉＂在台阶附

近，也就是说反压可以增加一定的裕度，而激波串

却留在后台阶处。

９８４
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２２　后掠角的影响

图６为倒置梯形涡流发生器不同后掠角时在

后台阶下游１ｍｍ处横截面的速度矢量图（与图

２一样，图中显示了后台阶的形状以便比较流向

涡与后台阶的位置）。由图可知，随着后掠角度增

加，中心涡移向对称面，涡的强度也有所增加，卷

吸作用增强，但是随着后台阶面积的减小，其对分

离流的阻滞作用也减小。因此，当两者均能发挥

各自效能时，加倒置梯形涡流发生器的隔离段性

能才能达到一个较好的状态。

图６　倒置梯形涡流发生器在不同后掠角时的速

度矢量图

Ｆｉｇ．６　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｏｆｉｎｖｅｒｓｅｔｒａｐｅｚｉａｖｏｒｔｅｘ

ｇｅｎｅｒａｔｏｒａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｗｅｐｔａｎｇｌｅｓ

图７为激波串长度随后掠角变化图，横坐标

为后掠角度，纵坐标为激波串长度犔ｐ与隔离段进

口高度之比。后掠角从０°～５°变化时，激波串长

度减小；５°～１０°变化时，激波串长度变化不明显；

当后掠角再增大时，一直到全后掠状态（此时后掠

角为２２°），激波串前缘一直前移，激波串长度增

加。可见随着后掠角度的变化，激波串长度的变

化不是线性变化，而是存在拐点的。由此可知，为

使倒置梯形涡流发生器更有效地改善隔离段性

能，后掠角度应取得适当。关于其原因，推测为后

掠角度适当时流向涡的卷吸作用以及后台阶的阻

滞作用均能有效发挥，使得加装倒置梯形涡流发

生器的隔离段性能变优。相同反压下，与等宽度

平直斜楔相比，当后掠角度不太大时，激波串的长

度均小于或等于平直斜楔的激波串长度。由此可

知，通过合理的倒置梯形涡流发生器设计，可　　

图７　激波串长度随后掠角的变化

Ｆｉｇ．７　Ｌｅｎｇｔｈｏｆｓｈｏｃｋｔｒａｉｎｖｓｓｗｅｐｔａｎｇｌｅ
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以得出较平直斜楔性能更优的短隔离段。

为了分析后掠角度变化导致激波串长度变化

问题，取激波串前至隔离段出口为控制体（如图８

所示），激波串前冲量函数为犉１，隔离段出口冲量

函数为犉２，摩擦力为犳１，运用一维流知识，得

犳１ ＝犉１－犉２

　　假定激波串区域内的摩擦系数恒定，因此可

知若犳１ 小，激波串长度犔ｐ 短，抗反压能力强，也

就是激波串前与隔离段出口冲量函数差小，因此

可以通过计算激波串前与隔离段出口冲量函数之

差来分析激波串的长短。按这种分析方法得出不

同后掠角下激波串前冲量函数与隔离段出口冲量

函数之差，如图９所示，其变化趋势正好与激波串

长度的变化趋势相同，因此可以认为激波串前冲

量函数与隔离段出口冲量函数之差为判断加倒置

梯形涡流发生器隔离段承受反压能力的重要

指标。

图８　加装倒置涡流发生器后短隔离段流动简图

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｓｋｅｔｃｈｓｈｏｗｉｎｇｆｌｏｗｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｎ

ｓｈｏｒｔｉｓｏｌａｔｏｒ

图９　激波串波前冲量函数与隔离段出口冲量函数之差

Ｆｉｇ．９　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆｉｍｐｕｌｓｅｆｕｎｃｔｉｏｎｓｊｕｓｔｂｅｆｏｒｅｓｈｏｃｋ

ｔｒａｉｎａｎｄａｔｏｕｔｌｅｔ

２３　隔离段长度的缩短

图１０为相同的进出口压比下，加装倒置梯形

涡流发生器的短隔离段与基准隔离段马赫数图的

对比。其中倒置梯形涡流发生器的相对长度

犛／犎ｉｎ分别为１．７５，２．７５，３．７５（用隔离段进口高

度无量纲化），后掠角均为１０°，后台阶高均为２．７

ｍｍ，隔离段均缩短４０％。如图所示，隔离段长度

缩短４０％时，在相同反压下，倒置梯形涡流发生

器相对长度为１．７５和２．７５工况的短隔离段内的

激波串均未吐出，而相对长度为３．７５的短隔离段

内的激波串却被推出隔离段进口，因此可知，通过

合理的倒置梯形涡流发生器设计，可以在相同进

出口压比下缩短４０％的隔离段长度，而隔离段加

平直斜楔后的最大缩短量为长度的３５％
［５］，由此

也可知，倒置梯形涡流发生器在缩短隔离段长度

方面优于等宽度平直斜楔。

图１０　基准隔离段与短隔离段马赫数图

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｏｎｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅ

３　结　论

（１）在相同进出口压比下，隔离段进口厚附

面层一侧放置倒置梯形涡流发生器后可将隔离段

长度缩短４０％左右，比平直斜楔多缩短５％左右。

（２）在隔离段入口加装倒置梯形涡流发生器

后，在侧壁拉出的流向旋涡在下游的卷吸作用增

大了低能流的动能，从而提高了隔离段抗反压能

力，这与等宽度平直斜楔不一样。

（３）相同反压下，激波串长度随后掠角度的

变化呈现非线性变化，因此为使隔离段耐反压性

能更好，后掠角度应取得适当。

（４）相同隔离段长度时，隔离段加装倒置梯

形涡流发生器后的总压恢复与未加倒置梯形涡流

发生器处在同等水平。

（５）激波串前冲量函数与隔离段出口冲量函

数之差为判断加装倒置梯形涡流发生器隔离段承

受反压能力的重要指标。它的值越小，则激波串

越短，耐反压能力越高。
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